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翼型探索の具体的な目標は，レイノルズ数 23,000 において最大揚抗比が 16 以上とな
る翼型の発見である．これは，低レイノルズ数領域で優れた空力性能を発揮するとされ
るハンドランチグライダーの石井翼型の揚抗比に比べ，20%以上の向上である． 






































第 1 章 序言 
1.1 研究背景と目的 
1.1.1 はじめに 
2012 年 8 月から，アメリカ航空宇宙局 NASA（National Aeronautics and Space 









Fig. 1.1.1 Mars Science Laboratory / Curiosity（Copyright ©JPL-Caltech /NASA） 
 
1.1.2 火星探査 
NASA は，1965 年に初めて火星に接近しその姿を写真におさめた Mariner 4 以降[2]，
これまでに数多くの探査機を火星に送り込んでいる．1975 年にオービタとランダのペ






が可能になった．その後，1996 年には火星探査機 MGS（Mars Global Surveyor）[4]と世
界初のローバ Mars Pathfinder[5]，2001 年に火星探査機 2001 Mars Odyssey[6]，2003 年には
ローバ Spirit と Opportunity を搭載した MER（Mars Exploration Rover）Mission [7]，2005
年 8 月には火星探査機 MRO（Mars Reconnaissance Orbiter）（Fig. 1.1.2 （a））[8]，2007 年
8 月にはランダ Phoenix[9]，2013 年 11 月にはオービタ MAVEN（Mars Atmosphere and 
Volatile EvolutioN）をそれぞれ火星に送り込み，ミッションを成功させている[10]． 
ソ連は，1962 年に打ち上げた Mars 1 以降[11]，マルス探査機シリーズを打ち上げてき
た．1971 年には Mars 3[12]において，世界で初めてランダを火星表面に着陸させること
に成功し 8 ヶ月間にわたり観測データを地球に送信し，火星の地形，大気，気象，地質
について多くのことを明らかにしてきた．1988 年には，火星とその衛星の一つである





欧州宇宙機関 ESA（European Space Agency）は，2003 年にヨーロッパ初の火星探査機


















(a) Mars Reconnaissance Orbiter 
（Copyright ©JPL-Caltech /NASA） 
(b) Phobos 2（Copyright © NASA） 
 
 
(c) Mars Express（Copyright © NASA） (d) Yinghuo 1（Copyright © NASA） 
 
 




Fig. 1.1.2 Mars Explorers (to be concluded) 
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日本では，1998 年に文部省宇宙科学研究所（現  JAXA/ISAS， Japan Aerospace 
























とされる．その例として，NASA は，高度約 1.6km，航続距離 1000km 程度の飛行が可
能な固定翼機 ARES（Aerial Regional-scale Environmental Survey of Mars）を検討していた
（Fig. 1.1.3（a））[20]．ARES は，大気組成，磁場，地質データ取得を目的として考案さ



















(b) Concept Model of Mars Airplane 
（Copyright ©the University of Tokyo） 




(1) Mars' Atmospheric Entry (2) Parachute Deployment 
  
(3) Aircraft Release and Tail Deployment (4) Deployment 
  
(5) Pullout Phase (6) Exploration 










MELOS 計画では，2020 年代以降 MELOS1，MELOS2 およびその後の MELOS シリーズ
の打ち上げを予定している． 
この MELOS1 ミッションにおいて，探査用航空機の飛行技術実証を行うことを目的
として，火星探査航空機 WG[21]が 2010 年に発足した．現在火星探査航空機 WG では，
ARES と同様にカプセルからの放出･展開後に飛行を行う固定翼機（Fig. 1.1.5（a））と，
柔軟エアロシェルにより再突入後に展開されるインフレータブル構造のパワードパラ






残留磁場観測装置を搭載し，地表からの高度約 1～2km の上空を 100km 程度飛行する探
査機を検討している．巡航速度は 60m/s とし，飛行時間は約 30 分を想定している．火














(a) Fixed Wing Type Explorers（Copyright ©ISAS/JAXA） 
 
(b) Powered Paraglider Type Explorers（Copyright ©ISAS/JAXA） 
Fig. 1.1.5 MELOS Explorers 
 
Table 1.1.1 Specifications of Mars Airplane 
Span Length 2.42 m 
Chord Length 0.48 m 
Weight 4.24 kg 
Cruise Speed 60.0 m/s 
Cruise Power 1.37 N 
Maximum Power 2.06 N 
Propeller Blade Length 0.318 m 





































Table 1.1.2 Physical Properties of the Earth’s and the Martian Atmospheres 
  Mars Earth 
Acceleration of Gravity [m/s2] 3.66 9.81 





Pressure [kPa] 0.6~1 101.3 
Density [kg/m3] 0.0118 1.225 
Viscosity Coefficient [kg/(ms)] 1.36×10-5 1.789×10-5 
Gas Constant [J/(kgK)] 192 287 
Ratio of Specific Heats [-] 1.29 1.4 
Speed of Sound [m/s] 258 340 
 
 
Fig. 1.1.6 Flight Reynolds Number 
  
(a) Lockheed U-2（Copyright ©U.S.Air Force） (b) Helios Prototype（Copyright ©NASA） 








(a) Size of Flight Test Model 
 （Copyright ©ISAS/JAXA）  
(b) Flight Test Model in Gondola 
（Copyright ©ISAS/JAXA） 
 
(c) Flight Test Sequence 




















































Fig. 1.1.10 Relationship between Reynolds Number and Maximum of Lift-to-drag Ratio[23] 
 
 
Fig. 1.1.11 Visualization of Airfoil Upper Surface Flow by PIV Particles[24] 
 
 

















数の設計領域の下限値および上限値を Table 1.1.3 に示し，各設計候補の性能評価の全体
の流れを Fig. 1.1.13 に示す． 
多目的設計最適化計算の結果，設計要求を満たす解は得られなかった．そこで大山ら
は，以下のような機体軽量化および空力性能向上を提案している． 
① 主翼構造質量の 30%減を達成する． 














Table 1.1.3 Exploration Area of Design Variables[26] 
 Lower Bounds Upper Bounds 
Aspect ratio of Main Wing [‐] 4.0 8.0 
Span Length of Main Wing [m] 1.0 4.0 
Cruising Speed      [m/s] 50 60 
Airframe Mass      [kg] 2.0 7.0 
 
 
Fig. 1.1.13 Flow of Performance Evaluation[26] 
 
 





























































含む NACA0012 翼型以外の翼型は揚力係数が線形に増加していることである（Fig. 1.2.1
（b））．NACA0012 翼型以外の翼型の揚力曲線が線形になっているのは，NACA0012 翼
型と比較して，前縁が鋭いためであると考えられる．さらに，NACA0012 翼型の最大揚
力係数は 0.45 であることに対し，前縁と後縁を反転した NACA0012 翼型の最大揚力係





























Turbulence Effect on 0012 
(Effect of Turb. on 0012) 
 
Thin Wedge 
Leading Edge Thickness：1[%c] 
Trailing Edge Thickness：4[%c] 
(a) Test Airfoils 
  
(b) Lift Coefficient (c) Lift-to-drag Ratio 




Fig. 1.2.1 にも示したように，レイノルズ数が 104 付近において NACA0012 に代表さ
れる厚翼の揚力係数－迎角曲線は，強い非線形性を示すことが知られている．この非線
形性についての先行研究はあまり多くは無いが，古くは Mueller らが報告している[37]．
Mueller と Batill は，NACA663-018 翼型を用いて，レイノルズ数が 4×104から 4×105の範
囲で風洞試験による翼特性の測定を行った．その結果，剥離によって揚力特性が強い非
線形性を示し，特に低迎角においては揚力傾斜が逆転し，迎角があるにも関わらず揚力








明する．大竹らは翼舷長 c = 75mm，アスペクト比 AR = 4.0 と c = 150mm，AR = 2.0 の 2
種類のサイズをレイノルズ数によって使い分けて風洞試験を行った． 





している．この揚力の非線形性について，大竹らは Re = 30,000 のケースを具体例とし，
1）α = 0.0 ~ 2.0°，2）α = 2.0 ~ 4.5°，3）α = 4.5 ~ 9.0°，4）α = 9.0 ~ 12.0 °，5）α = 12.0°以
上の五つの領域に分けて説明している．本論文では失速領域までに注目し，以下，簡単
にまとめる． 
1）α = 0.0 ~ 2.0° 
低迎角において揚力傾斜が負になる領域である．この現象はレイノルズ数が 10,000 か







2）α = 2.0 ~ 4.5° 
この迎角領域では，揚力係数が急増する．大竹らはこの揚力上昇の原因について，翼
の後縁付近での渦を伴う乱れた流れが揚力上昇に寄与していると考察している． 
3）α = 4.5 ~ 9.0° 
迎角が 4.5°に達すると，翼面上に剥離泡が形成され，迎角の上昇に伴って剥離点が前





(a) Lift Coefficient 
Fig. 1.2.2 Variation of Aerodynamic Characteristics with Angle of Attack for NACA0012[38] 




(b) Drag Coefficient 
 
(c) Lift-to-drag Ratio 
Fig. 1.2.2 Variation of Aerodynamic Characteristics with Angle of Attack for NACA0012[38] 





















特性を示す（Fig. 1.2.6）．  













(a) Velocity Vector of Instantaneous Flow Field 
 
(b) Velocity Vector of Time-averaged Flow Field 
 
(c) Streamline of Time-averaged Flow Field 





(a) Separation Flow at Trailing Edge 
 
(b) Flow with Separation Bubble 
 
(c) Separation Flow from Leading Edge 





(a) Angles of Attack : α=2～6[º] 
 
(b) Angles of Attack : α=8～12[º] 
Fig. 1.2.5 Relationship between Time-average Flow-fields and Aerodynamic Characteristics 





(a) Angles of Attack : α=2～6[º] 
 
(b) Angles of Attack : α=8～12[º] 
Fig. 1.2.6 Relationship between Time-average Flow-fields and Aerodynamic Characteristics 





(a) Angles of Attack :α=0～6[º] 
 
(b) Angles of Attack : α=8～12[º] 
Fig. 1.2.7 Relationship between Time-average Flow-fields and Aerodynamic Characteristics 








Angle of Attack [˚] 
0 2 4 6 8 10 12 
NACA0012 
1.0 STE TS SLE 
2.0 STE TS SLE 
3.0 STE SB SLE 
4.0 STE SB SLE 
Flat Plate 
1.0 NS SB SLE SLE SLE 
2.0 NS SB SLE SLE SLE 
3.0 NS SB SLE SLE SLE 
4.0 NS SB SLE SLE SLE 
Ishii 
1.0 STE TS SLE 
2.0 STE SB SLE 
3.0 NS STE SB SLE 
4.0 NS SB SLE 
 
No Separation 
Separation of Trailing Edge 
Separation Bubble 
Separation of Leading Edge 
















米本らは，大竹らがレイノルズ数 1.0×104~7.0×104 における 2 次元翼風洞試験により
明らかにした NACA0012 翼型の低迎角での揚力傾斜の逆転に着目し，2 次元非圧縮流





















された翼型である．この翼型は，1.2.1 章で述べた Schmitz が提案した低レイノルズ数領
域における翼形状特性を持ち，低レイノルズ数において高性能であることが風洞試験や
数値解析で明らかになっている [27][28][29][30]．最大翼厚位置は翼舷長の 22.5%にあり，そ
の翼厚は 7.2%c と大変薄い翼型となっている． 
 
 
Fig. 1.2.8 Ishii（Solid Line）and NACA0012（Dashed Line） 
 













(a) Lift Coefficient 
 
(b) Drag Coefficient 
Fig. 1.2.9 Variation of Aerodynamic Characteristics with Angle of Attack for Ishii, 











































的関数の情報を抽出する手法としては，代表的なものに SOM [49] （Self-Organizing Map）
や SPM[50] （Scattered Plot Matrix）がある． 
SOM は，フィードフォワード型のニューラルネットワークであり，非類似度によっ
て多次元情報を 2 次元のマップに写像する教師なしの学習アルゴリズムである（Fig. 


































Fig. 1.3.1 Example Result of SOM 
 






















第 2 章 設計探索法 
2.1 はじめに 
本研究では，火星探査航空機主翼の高揚抗比翼型を設計することを目標とし，数値流
体力学と，進化的多目的最適化 EMO（Evolutionary Multi-objective Optimization）の一つ












多目的進化的最適化 MEO（Multi-objective Evolutionary Optimization）がある．この分野
では，様々な進化アルゴリズムが利用されているが，その中でも特に遺伝的アルゴリズ












そこで次節から，まず多目的 GA の基礎となる GA を説明し，その上で多目的 GA に
おける重要な概念であるパレート解を説明する．そして本研究で用いた多目的 GA の一
つである NSGA-II を述べる． 
  
2.2.1 遺伝的アルゴリズム 













2.2.1 に GA の流れを示し，それぞれの操作について説明する． 




































本研究における個体とは，翼型である．その翼型表現は，2 次元平面上に 8 個の制御
点を置き，それらを Β-スプライン曲線で結ぶ方法とした（Fig. 2.2.2）．翼型の前縁，後
縁を定義するために，点（0,0）と点（1,0）の位置に制御点を固定させ（Fig. 2.2.2 の赤
点），可動制御点は翼上下面各 3 点とする計 6 点（Fig. 2.2.2 の青点）としている．その









(a) Upper Surface 
 
(b) Lower Surface 











最適化問題は一般的に，n 個の設計変数から成る個体に対して k 個の目的関数 f を，m
個の制約条件 g のもとで最小化する問題として次のように定式化できる． 
 
    
(2.1) 




  (2.2) 
 



































(a) Desirable Form of Pareto Solutions (b) Undesirable Form of Pareto Solutions 
Fig. 2.2.5 Pareto Solutions of Multi-objective Optimization 
 
2.2.4 NSGA-II 
本研究では，2001 年に Deb, Agrawal らによって提案された遺伝的アルゴリズムの一
つである NSGA-II（Elitist Non-dominated Sorting Genetic Algorithm）[62][63]を用いている．
Fig. 2.2.6 に，NSGA-II の流れを示す．このアルゴリズムの主な特徴として， 
① 非優劣ソート（Non-dominated Sort）によるランキング方法 




NSGA-II では，非優越ソート（Non-dominated Sort） と呼ばれる個体のランク付け（適
合度割り当て）方法を用いており，適合度の高い解を重要視する．つまり進化の過程で
得られる優越解を優先的に保存する．その手続きを以下に示す． 
Step 1 ランク R = 1 とする． 
Step 2 個体群 P の中から非劣個体を求め，これらの個体をランク R とする． 
Step 3 得られた非劣個体群を個体群 P から除き，R = R + 1 とする． 
Step 4 全ての個体がランク付けされるまで（個体群 P が空になるまで）， 
Step 2 および Step 3 を繰り返す． 







ロントを形成する解の均一性を確保している．混雑距離の概念図を Fig. 2.2.8 に示す．i

















  (2.4) 
 







Step 1 t 世代目の親母集団を Pt とす
る． 
Step 2 N 個の Pt から交叉と突然変異
を施された N 個の Qt という子
母集団を作り出し，Pt と Qt を
合わせた 2N 個の Rt を生成す
る． 
























Fig. 2.2.7 Example of Non-dominated Sort 
 
 










述べる．翼型評価では，1 方向に一様な無限長の物体周りの 2 次元面内流れ解析を行う
が，流体方程式に 3 次元圧縮性 Navier-Stokes 方程式を基礎方程式として計算し，2.3.2.6




























































































































































































































ここで，ρ は密度，u，v，w は各々x，y，z 方向の速度，e は単位質量当たりの全エネ
ルギー，p は圧力，そして q は熱流束ベクトル成分， Re は慣性力と粘性力の比を示す
レイノルズ数である．なお，レイノルズ数は以下のように表せる．せん断粘性係数を μ，




  (2.7) 
 
さらに τxx，τxy 等は静圧項を除く応力テンソルの粘性応力成分であり，速度ベクトル






































































































  (2.10) 
 






















































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































た流体解析ソルバーLANS3D[51][52]を用いた．解析手法の各要素を Table 2.3.1 に示し，本
節ではその詳細を述べていく． 
 
Table 2.3.1 Computational Method 
Governing Equation Compressible Favre-Averaged Navier-Stokes Equation 
Convection Term SHUS Scheme with the Third-order MUSCL Interpolation 
Viscous Term The Second-order Accurate Central-difference Scheme 
Time Integration Second-order ADI-SGS Method 
Time Step Global Time Step 
Time Step Size 3.2×10−4 
Turbulence Analysis Laminar 
Spanwise Boundary Conditions Two Dimensional Boundary Condition 
 
2.3.2.1 SHUS スキームと MUSCL 
偏微分方程式である支配方程式（2.23）について離散化を行う．簡単のため，ここで
は ξ 方向の空間離散化のみを考え，Δξ=Δη=Δζ=1，Δτ=Δt として離散化表示する．なお

















る流速として扱われる．この数値流束を評価する際に SHUS（Simple High-resolution 
Upwind Scheme）[53]を用い，高次精度化には MUSCL（Monotonic Upstream Scheme for 
Conservation Laws）[54]と呼ばれる内挿法を用いた．AUSM（Advection Upstream Splitting 
Method）系の一種である SHUS は，境界層や，定常非，定常の接触不連続を正確に捉え
ることなどの特徴を持ち，非線形の原因となる圧力を別扱いし，それ以外の項のみにお




















































  (2.26) 
 
    (2.27) 
 

























   
   
   
      
(2.29) 
 
また m の評価は Roe 法を用いる．ここで，Roe 法で想定されているような線形近似













式（2.30）の右辺第 1，2 項は左右の平均値を，第 3，4 項は移流速度による風上化，
残りの項は圧力の寄与を表している．Δ は左右の差分（ΔΦ=ΦR−ΦL）を表す．また ， 















は以下に示す基本量 Q の式を用いた． 
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   (2.32) 
 

  (2.33) 
 

  (2.34) 
 
ここで， および である．なお k は，外挿の次数を決め
るパラメータであり，k=1 のとき 2 次精度風上，k=1/3 のとき 3 次精度風上となる．本




2.3.2.2 時間積分法(ADI-SGS 陰解法) 
本研究における時間積分法には，ADI-SGS（Alternate Directional Implicit Symmetric 




限に打ち勝つため，陰解法の一種である ADI-SGS 陰解法を用いた．ADI-SGS は FF-SGS
（Four-Factored Symmetric Gauss Seidel）[56]と同様に LU-ADI（Lower Upper Alternating 
Direction Iteration） と LU-SGS（Lower Upper Symmetric Gauss Seidel）の両方の考えを




































































































































































  (2.39) 
 





































































 に下三角要素 L，対角要素 D，上三角要




































































































































































































反復が収束しさえすれば，完全に時間 1 次精度を実現できることになる． 
内部反復法は，プログラミングの点から見ても導入が容易であり，陰解法において，
時間精度を維持する非常に効率的かつ有効な方法である． 
また，時間 2 次精度は，支配方程式(2.23)における時間微分項の離散化に 3 点の後退
差分を用いることでも得られる．すなわち Euler 差分であった式(2.47)と同様な書き方を




















































となる．時間 1 次精度の場合と同様に，内部反復における解の変化 がゼロにな






るために局所時間刻み法（Space Variable Time Stepping あるいは Local Time Stepping と
も言う）を適用している．この手法では，計算格子幅の大きいところで時間刻み幅 Δt 
が大きくなるように設定するため，各格子点において時間の進み方が異なる．一方，全
格子点において Δt を一定とする大域時間刻みは Courant 条件の最も厳しい場所（境界
層内） での制約が全領域に及ぶこととなるため，定常解への収束を早めるためには局
所時間刻み法を適用するのが有効である．本研究では各格子点において，セル体積の逆




  (2.50) 
 
Δtref はあらかじめ与えられる時間刻み幅である．このように Δt を定義することによ
り，格子幅に依存した Δt を得ることができる． 
 
2.3.2.5 格子 
本解析では，C 型トポロジーの計算格子を用いた．外部境界は，翼弦長さの 25 倍を
確保している．用いた計算格子を Fig. 2.3.1 に示し，計算格子点数の詳細を Table 2.3.2 に
示す．なお，Table 2.3.2 には η 方向を便宜上 3 点とった格子を表示しているが，数値解
析上は 1 点分をとった計算をしている． 
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Table 2.3.2 Number of Computational Grids 
ξ-Axis η-Axis ζ-Axis Total 
615 3 101 186,345 
 
 
Fig. 2.3.1 Computational Grid 
 
2.3.2.6 境界条件 
本解析では，3 次元数値流体力学解析コードを用いているため，本来であれば 2 次元
格子を用いた計算が行えない．そこで，翼周りの断面 C 型格子を翼幅方向に前後数点
を用意し，計算点での保存量をその両側の点にコピーしながら計算を行った．なお，翼
型周り流れの 2 次元計算に SHUS+MUSCL 3 次精度を用いるため，計算する点に対して






星大気風洞[59]による 2 次元翼風洞試験結果である． 
金沢工業大学の低速風洞の仕様を Table 2.3.3 に，外観を Fig. 2.3.2 に示す．この風洞
は吹き出し式風洞であり，測定部は一辺が 500mm の正方形断面となっている．風洞測






Table 2.3.3 Specifications of Low-speed Wind Tunnel at Kanazawa Institute of Technology[58] 
Wind Tunnel Type Blow Doom 
Measurement Size 500×500 mm 
Rage of Wind Speed 2.0～35.0 m/s 
Turbulence Intensity Less than 0.3 % 
 
 
(a) External View of Low-speed Wind Tunnel 
 
(b) Measurment Systems 
Fig. 2.3.2  Low-speed Wind Tunnel at Kanazawa Institute of Technology[58] 







Force Balance System 
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数は 20,000 とし，数値流体力学による解析では迎角を−2～10 [°]の 2 [°]刻みとした．各
大学の 2 次元風洞試験において，金沢工業大学は翼端板あり，東北大学は翼端板なしの
計測方法をとっている．なお，東北大学の火星風洞ではマッハ数を圧縮性効果が無視で





Table 2.3.4 Specifications of Mars Wind Tunnel at Tohoku University[59] 
Measurement Size 150×100 mm 
Total Pressure 1～100 kPa 
Total Temperature 210～300 K 
Mach Number 0～0.7 
Reynolds Number 104 ～105 (Reference Length c=50 mm) 
Turbulence Intensity Lower than 0.5 % 





(a) Mars Wind Tunnel in Vacuum Chamber (b) Operating Envelope 
 
(c) Wind Tunnel System 
 
(d) Force Measurement System 
Fig. 2.3.3  Mars Wind Tunnel at Tohoku University [59] 





(a) Lift Coefficient 
 
(b) Drag Coefficient 




(c) Lift-to-drag Ratio 





第 3 章 低レイノルズ数翼型の設計探索 
本研究では，低レイノルズ数領域において石井翼型の揚抗比に対し 20%以上の向上を
可能とする高揚抗比翼型の獲得を目的とする[25]．設計探索は，多目的進化アルゴリズム




設計探索に取り組むにあたって，設定した数値解析条件を Table 3.1.1 に，NSGA-II の





Table 3.1.1 Numerical Calculation Conditions 
Reynolds Number 23,000 
Mach Number 0.2 
Angle of Attack 3° 
 
Table 3.1.2 Design Optimization Conditions 
Objective Functions 
I. Lift Coefficient Maximization 
II. Drag Coefficient Minimization 
Initial Individual Generation Method Random Generation 
Number of Individuals 100 
Number of Generation 100 
Blend Crossover Rate 0.5 





NSGA-II と数値解析を組み合わせた高揚抗比翼型の設計探索を行った結果を Fig. 
3.2.1（a）に示す．赤い✕印は，評価基準翼型として設定した石井翼型を最適化に用い
た数値計算法で評価し，最大揚抗比を獲得できる迎角時の空力特性の値を示している．
その値は，揚力係数が 0.53，抗力係数が 0.041，揚抗比が 12.9 となっている．Fig. 3.2.1
に，100 個体に世代交代を 100 回繰り返した結果を示す．その中で緑色のプロット点は
非劣解を示し，青色のプロット点は劣解を示している．非劣解は 202 個獲得することが
できた．そのうち，最大の揚抗比は約 28 という非常に高い値が得られた．この値は，








Group 1：石井翼型より揚力係数が小さいグループ  
Group 2：石井翼型よりも揚力係数が大きく，揚力係数が 1 までのグループ 
Group 3：揚力係数が 1 より大きいグループ 
この 3 つの領域に分類した理由を説明する．まず注目すべき領域は，石井翼型より揚力
係数が同等かそれ未満にもかかわらず，揚抗比が石井翼型より高い領域である．この領
域に分布する翼型は，低抵抗を実現する形状特性を持っていると考え Group 1 と設定し
た．次に注目すべき領域は，石井翼型に比べ揚力係数が同等以上の領域である．また揚
抗比が石井翼型より高い領域でもあるため，揚力係数の向上と抗力係数増加の抑制を両
立できる形状特性を持っていると考えられる．そのため，この領域を Group 2 とした．
そして最後に，低レイノルズ数領域において 3°における揚力係数が 1 を超えるといっ
た，従来では想定できない空力性能が得られる領域がある．その領域に分布する翼型は




(a) Lift Coefficient versus Drag Coefficient 
 
(b) Lift-to-drag Ratio versus Lift Coefficient 





Fig. 3.2.2 Three Groups of Airfoil Solution 
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まず Group 1 に関してだが，このグループの翼型は大きく分けて 2 種類に分類するこ













比最大値は 21.8 となり，石井翼型に比べて 69%増加している． 
 
 





(a) Typical Airfoil ① 
 
(b) Typical Airfoil ② 











うになることで，Group 1 比べより高い正圧を獲得するようになる（Fig. 3.2.7）．また，










(a) Airfoil ② 
 
 
(b) Airfoil ③ 





(a) Airfoil ② 
 
(b) Airfoil ③ 




最後に，Group 3 に着目する．このグループでは揚力係数が最大で約 1.85 になり，最
大揚抗比時の石井翼型の揚力係数に比べ 3.5 倍にもなる翼型が存在する．しかし，抗力
も大きくなるため，揚抗比はそれほど大きくはならない．ここでは大きく分けて三つの
















Fig. 3.2.9 Time-averaged Flow Field around Airfoil of Group 3 
 
 














② 揚力係数が 1 を超えないもの 
③ 石井翼型の最大揚抗比 12.9 に比べ 20%以上高い 
上記の項目のうち，②を挙げた理由としては，飛行に用いる揚力係数付近で最大揚抗
比を得るためである．③の具体的な数値は約 16 である．次に，Fig. 3.3.1（b）～（d）に
示す三つの翼型を選択した理由を述べる． 
3.2 章で揚力係数が 1 を下回る領域として，Group 1 と Group 2 を設定したので，それ
らの領域から翼型の選択した．まず Group 1 からは低抵抗翼型として，Fig. 3.1.3 に示す
2 種類の翼型がある．しかし，先ほど提示した翼型選定の前提条件である①と③を同時
に満たす解は存在しなかった．次に，Group 2 に着目すると，この領域では大きく分け
て Group 1 の②に似た形状を持つ翼型と，翼上面が波形形状の翼型がある．そこで，
Group 1 の②に似た形状を持つ解から No.1 翼型と No.2 翼型を，波形形状を持つ解の中
















を 0.1 気圧に減圧した場合には，最高風速 100m/s での連続運転が可能である．本風洞
試験では密閉式測定胴を使用した．風洞本体の仕様を Table 3.2.1 に，風洞本体の外観お
よび全体図をそれぞれ Fig. 3.3.2 に示し，風洞内減圧用の真空ポンプおよび大気圧状態
へ戻すための大気開放弁 Fig. 3.3.3 に示す． 
 
 
(a) Ishii Airfoil 
 
(b) No. 1 Airfoil 
 
(c) No. 2 Airfoil 
 
(d) No. 3 Airfoil 
Fig. 3.3.1 Wind Tunnel Test Models 
 
Table 3.3.1 Specifications of Variable-pressure Wind Tunnel at Nishinippon Institute of 
Technology 
Test Section Size 0.5 (W) × 0.5 (H) × 1.0 (L) m 
Contraction Ratio 1 : 5 
Pressure Range 10 kPa～Atmospheric Pressure 
Wind Speed Range 
10 – 50 m/s (Atmospheric Pressure) 
10 – 100 m/s (at 10kPa) 
Turbulence Intensity Less than 0.5 % 






(a) External View (b) System Layout 
Fig. 3.3.2 Variable-pressure Wind Tunnel at Nishinippon Institute of Technology 
 
  
(a) Vacuum Pump (b) Air Release Valve 
Fig. 3.3.3 Vacuum Equipments 
 
供試体にかかる荷重測定のために，日章電機(株)の 3 分力計（5N-5N-0.5Nm）LMC-







Fig. 3.3.4 Three-component Force Balance LMC-3501-5N 
 
Table 3.3.2 Specifications of Three-component Force Balance LMC-3501-5N 
Limit Load 
FX   ±5 N 
FY   ±5 N 
MZ   ±0.5 Nm 
Nonlinearity ±0.5 %FS 
Hysteresis ±0.5 %FS 
Allowable Overload ±150 %FS 
Temperature Drift of Zero ±0.01 %FS/˚C 
Temperature Sensitivity ±0.01 %Reading/˚C 
 














Fig. 3.3.5 Device Configuration of PIV Measurement 
 
なお，供試体サイズは力試験と PIV 計測で異なる（Fig. 3.3.6）．力試験では，2 次元
CFD と比較するため，翼端の影響が発生しない 2 次元翼として計測する．そのため，力
試験の供試体サイズは，翼舷長 125mm，翼幅 499.2mm とした（Fig. 3.3.6（a））．PIV 計
測では，翼舷長が 70mm，翼幅(半裁)が 210mm である（Fig. 3.3.6（b））． 
 
 
(a) Force Balance Test 
 
(b) PIV Measurement 







角 0°から 2°毎に 8°まで記載している． 
まず No.1 翼型の揚抗特性を Fig. 3.3.7 に示し，流れ場の様子を Fig. 3.3.8 に示す．Fig. 









ともに剥離泡の規模が大きくなる．それに比べ PIV 計測では，迎角 6°から迎角 8°（Fig. 
3.3.8（e））で翼弦長中央位置から後縁にかけて剥離泡が確認できるが，その規模は数値
計算に比べ小さい．また石井翼型と No. 1 翼型の風洞試験値を比較すると，No.1 翼型の
最大揚力係数は石井翼型より約 36%上昇している．さらに石井翼型の失速迎角が 8°で

















18 と石井翼型に比べ約 40%向上している． 
 
 
(a) Lift Coefficient 




(b) Drag Coefficient 
 
(c) Lift-to-drag Ratio 






(a) Angle of Attack = 0° 






(b) Angle of Attack = 2° 






(c) Angle of Attack = 4° 






(d) Angle of Attack = 6° 






(e) Angle of Attack = 8° 
Fig. 3.3.8 Flow Fields around No.1 Airfoil and Ishii Airfoil（to be concluded） 
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次に No.2 翼型である．揚抗特性を Fig. 3.3.9 に示し，流れ場の様子を Fig. 3.3.10 に示
す．Fig. 3.3.10 の流れ場の表示順序は Fig. 3.3.8 と同様である． 
まず Fig. 3.3.9（a）を見ると，No.1 翼型と同様に数値計算値と風洞試験値の揚力係数
に大きな差異があることがわかる．その差異は迎角 8°で約 0.38 と最も大きくなる．Fig. 





に拡大していく．それに対し PIV 計測では，迎角 8°になって初めて翼弦長 30%位置か
ら 70%位置にかけて剥離泡が確認できるが，その規模は数値計算に比べ小さい．石井翼










現象は No.1 でも確認されている．この要因には No.1，No.2 ともに石井翼型に比べ，翼
上面が緩やかな曲線を帯びているため，流れの剥離を抑制していることが考えられる．
この抗力係数が下回る迎角範囲で，石井翼型に比べ No.2 翼型の揚抗比が優位に立つ．





(a)  Lift Coefficient 
 
(b)  Drag Coefficient 




(c)  Lift-to-drag Ratio 






(a) Angle of Attack = 0° 






(b) Angle of Attack = 2° 






(c) Angle of Attack = 4° 






(d) Angle of Attack = 6° 






(e) Angle of Attack = 8° 
Fig. 3.3.10 Flow Fields around No.2 Airfoil and Ishii Airfoil（to be concluded） 
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最後に No.3 翼型である．揚抗特性を Fig. 3.3.11 に示し，流れ場の様子を Fig. 3.3.12 に
示す．Fig. 3.3.12 の流れ場の表示順序は Fig. 3.3.8 と同様である． 
まず Fig. 3.3.11（a）を見ると，No.1，No.2 翼型同様に数値計算値と風洞試験値の揚力
係数に差異があるものの，それほど大きくない．その差異は迎角 8°で約 0.19 と最も大
きくなる．Fig. 3.3.12（a）の流れ場を見ると，No.3 翼型の数値解析では迎角 0°から最大
翼厚位置直後の翼上面に剥離泡が生成される．その規模は迎角増加に伴い大きくなって
いく．その一方 PIV 計測では，剥離泡は迎角 4°まで形成されない（Fig. 3.3.12（a），（b），
（c））．迎角 4°～8°では剥離泡が形成されるが，数値解析の剥離泡の規模より小さい．
これらの違いが揚力係数の差異に影響していると考えられる．また石井翼型と No. 3 翼
型の風洞試験値を比較すると，No.3 翼型の最大揚力係数は石井翼型より約 18%上昇し
ている．最大揚力係数の上昇率は No.1，No.2 翼型に比べ小さいものの，No. 3 翼型は迎
角 0°から 7°における揚力係数が石井翼型と比べて高い値である（Fig. 3.3.11（a））． 
また Fig. 3.3.9（a）から，石井翼型の失速迎角が 8°，No.3 翼型の失速迎角は 9°である
ことがわかる．このことから No.3 翼型の失速性能は，No.1，No.2 翼型に比べ向上が見


















(a) Lift Coefficient 
 
(b) Drag Coefficient 




(c) Lift-to-drag Ratio 






(a) Angle of Attack = 0° 






(b) Angle of Attack = 2° 






(c) Angle of Attack = 4° 






(d) Angle of Attack = 6° 






(e) Angle of Attack = 8° 
Fig. 3.3.12 Flow Fields around No.3 Airfoil and Ishii Airfoil（to be concluded） 
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ただし，lijは個体 i と j のユークリッド距離， はクラスタ A の個体 i の k 次元目の









個々のデータを xとすると，k-means 法は以下の様な手順をとって分類を行う（Fig. 4.2.2）． 
Step 1 X クラスタの核となる k 個の初期重心点（x1，x2，・・・・・，xk）を選択も
しくは生成する．具体的な方法としては，対象データの中から k 個をランダ
ムサンプリングする方法などがある． 
Step 2 すべての個体と，選択，生成された k 個の初期重心点との距離を求める．こ
の時，距離の概念にはユークリッド距離が一般的に用いられる． 

































(a) Division to Fixed Number of Cluster 
 
(b) Division by Fixed Dissimilarity 





Step 1 個体数 N 個分のクラスタを用意する．この時，各クラスタには一つずつ個
体が割り振られる． 
Step 2 クラスタ間の非類似度について，すべての組み合わせの非類似度を計算し，
Table 4.2.1 のような非類似度の表（非類似度行列と呼ばれる）を作成する． 
Step 3 この表の中から最小の非類似度となるクラスタの組み合わせ dij（i≠j）を探
し，その 2 つのクラスタを結合する（これに従いクラスタ数は N-1 となる）． 




Table 4.2.1 Dissimilarity Matrix 
         Cluster Number i 
Cluster Number j 
− d12(=d21) d13(=d31) … 
d21 − d23(=d32) … 










(a) Assigning a Cluster Number (b) Calculating Dissimilarities 
  
(c) Pairing (d) Generating Dendrogram 





























  (4.2.2) 
 
 




































































  (4.2.6) 


  (4.2.7) 
 
 
Fig. 4.2.8 Centroid Method 
 
⑤ Ward 法 
Ward 法[76][77]は，クラスタ間の距離に群内平方和の増加量を利用している．群内平方
和とは，クラスタの密になっている度合いである．二つのクラスタ A と B を統合し，












































  (4.2.9) 









この平方和の変化は対象の 2 つのクラスタの重心 A























することができる．いま，クラスタ i（個体数 Ni）とクラスタ j（個体数 Nj）を統合して
新しいクラスタ k（個体数 Nk=Ni+Nj）を生成したとする．このとき，クラスタ k と新た






   (4.2.13) 
 
ここで各パラメータ ε1，ε2，ε3および ε4は各組み合わせ手法で Table 4.2.2 に示す値と
なる． 
 
Table 4.2.2 Coefficients of Dissimilarity Update 



















































































Fig. 4.2.10 Conceptual Diagram of Silhouette Width 
 
シルエット値の計算の流れは，次の通りである．ここで，あるオブジェクト X の シルエ
ット幅を S(x)と書き，Fig. 4.2.10 に関係を図示する． 
Step 1 クラスタ A に所属する個体 X と,クラスタ A に所属する他の個体との距離
を計算し，その平均値を a(x)とする． 
Step 2 さらに，X と他のクラスタに所属する全個体との距離を測り，その平均値
が最も小さいクラスタとの距離を b(x)とする．Fig. 4.2.10 の場合，クラス
タ B の一番左の個体との距離となる． 
Step 3 これらの平均値から下記の式（4.2.14）を用いて，シルエット幅を算出する． 
  
(4.2.14) 
このとき，−1≤ S(x) ≤1 となる． 
Step 4 S(x)の値により，以下の場合に分かれる． 
1) S(x)が 1 に近ければ a(x)より b(x)の方が大きいということになり，クラス
タ A に個体 X が所属する事象は妥当であると判断できる． 
2) S(x)が−1 に近ければ b(x)より a(x)の方が大きいということになり，クラ




平均シルエット幅：    






















判断したためである．その上位 5002 個体は，パレート解を Rank 1 とするランキングを





各個体のシルエット幅値を Fig. 4.3.2 に示す．なお，Fig. 4.3.2 の縦軸には揚力係数の小
さいクラスタ順に番号を割り振り，表記している．つまり，ピンククラスタが 1 で，ラ
イトオレンジクラスタが 8 である．  
 
 
Fig. 4.3.1 Hierarchical Clustering Results with Design Parameters 
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Table 4.3.1 Average Silhouette Width for Each Cluster Using Design Parameters 
 1 2 3 4 5 6 7 8 All 
Average 
Silhouette Width 
0.233 0.088 0.331 0.322 0.257 0.204 0.517 0.706 0.343 
 
 




















(a) All Airfoils of Pink Cluster 
(b) Average Airfoil Shape of 
Pink Cluster 
  
(c) All Airfoils of Blue Cluster 
(d) Average Airfoil Shape of 
Blue Cluster 
  
(e) All Airfoils of Lime Green Cluster 
(f) Average Airfoil Shape of 
Lime Green Cluster 




(g) All Airfoils of Orange Cluster 
(h) Average Airfoil Shape of 
Orange Cluster 
  
(i) All Airfoils of Red Cluster 
(j) Average Airfoil Shape of 
Red Cluster 
  
(k) All Airfoils of Sky Blue Cluster 
(l) Average Airfoil Shape of 
Sky Blue Cluster 




(m) All Airfoils of Green Cluster 
(n) Average Airfoil Shape of 
Green Cluster 
  
(o) All Airfoils of Light Orange Cluster 
(p) Average Airfoil Shape of 
Light Orange Cluster 








詳細を Table 4.3.2 に示し，Fig. 4.3.4 に概要を示す．ただし，本研究で用いた修正 PARSEC
法のパラメータは，金崎らが提案しているパラメータのうち後縁位置高さを除いている．
その理由は，本研究の設計探索に用いた翼型表現では後縁位置を固定しており，その値
は 0 であるためである． 
これらのパラメータを用いて行ったクラスタリング結果を Fig. 4.3.5 に示し，各クラ
スタのシルエット幅の平均値を Table 4.3.3，各個体のシルエット幅値を Fig. 4.3.6 に示
す．まず Fig. 4.3.6 から Fig. 4.3.2 に比べてマイナス値をとる個体の減少が確認できる．
Fig. 4.3.2 ではほとんどのクラスタでマイナス値をもつ個体が含まれていたが，Fig. 4.3.6
では三つのクラスタでわずかに確認できるのみである．また Fig. 4.3.5 において揚力係
数 0.5～1.0 の範囲におけるクラスタの生成が Fig. 4.3.1 から変化している．この領域に
おけるブルーグラスタとライムグリーンクラスタの平均シルエット幅を見ると，特に低
い値を示していないことが Table 4.3.3 から確認できる．色分けさている個体について，
各クラスタに所属するすべての翼形状と，各クラスタの平均翼型を Fig. 4.3.7 に示す．
ブルークラスタとライムグリーンクラスタともに似たような形状をもつ個体が分類さ






Table 4.3.2 Shape Parameters of Modified PARSEC Method[47] 
Leading Edge Radius Rle 
X-Coordinate of Maximum Thickness Xt 
Z-Coordinate of Maximum Thickness Zt 
Curvature at Maximum Thickness Zxxt 
Trailing Edge Angle β 
Camber Radius at Leading Edge Rcle 
X-Coordinate of Maximum Camber Xc 
Z-Coordinate of Maximum Camber Zc 
Curvature at Maximum Camber Zxxc 
Angle of Camber at Trailing Edge α 
 
 
(a) Thickness Distribution 
 
(b) Camber Distribution 





Fig. 4.3.5 Hierarchical Clustering Results with Modified PARSEC Parameters 
 
Table 4.3.3 Average Silhouette Width for Each Cluster Using Modified PARSEC Parameters 
 1 2 3 4 5 6 7 8 All 
Average 
Silhouette Width 
0.573 0.391 0.575 0.551 0.571 0.222 0.556 0.547 0.477 
 
 




(a) All Airfoils of Pink Cluster 
(b) Average Airfoil Shape of 
Pink Cluster 
  
(c) All Airfoils of Blue Cluster 
(d) Average Airfoil Shape of 
Blue Cluster 
  
(e) All Airfoils of Lime Green Cluster 
(f) Average Airfoil Shape of 
Lime Green Cluster 




(g) All Airfoils of Orange Cluster 
(h) Average Airfoil Shape of 
Orange Cluster 
  
(i) All Airfoils of Red Cluster 
(j) Average Airfoil Shape of 
Red Cluster 
  
(k) All Airfoils of Sky Blue Cluster 
(l) Average Airfoil Shape of 
Sky Blue Cluster 




(m) All Airfoils of Green Cluster 
(n) Average Airfoil Shape of 
Green Cluster 
  
(o) All Airfoils of Light Orange Cluster 
(p) Average Airfoil Shape of 
Light Orange Cluster 






値を算出し，Fig. 4.3.8 のように示しながら Fig. 4.3.7 の各クラスタの平均翼型と合わせ
て分析することで，空力特性の変遷に伴う翼型形状と空力特性の相関をみる． 
まずピンククラスタは，3.2 章の Fig. 3.2.3 で示した①の翼型によく似ていることが挙
げられる．Fig. 4.3.8（a）からも分かる通りこのクラスタは前縁半径が最も小さく，ブル
ークラスタの約 25%，他のクラスタと比べても約 69 %である．3.2 章でも述べたが，低
抵抗を実現するには前縁半径の最小化と上面がフラットな形状であることが必要であ
る．また下面において上に凸形状を形成することで，正圧を獲得している翼型である．
それらを両立するために，ピンククラスタの最大翼厚位置は前縁から約 30%c 位置（Fig. 
4.3.7（b），Fig. 4.3.8（b））にあると推測できる．その位置は揚力係数の上昇に伴い前縁








ら下面に沿った形状に変化し，キャンバーの最大高さ位置の Z 座標（Fig. 4.3.8（f））も
高くなっていく．そして，翼形状が円弧翼のような形状に変化するに従って，後縁がフ








(a) Leading Edge Radius: Rle (b) X-Coordinate of Maximum Thickness: Xt 
  
(c) Z-Coordinate of Maximum Thickness: Zt (d) Camber Radius at Leading Edge: Rcle 
  
(e) X-Coordinate of Maximum Camber: Xc (f) Z-Coordinate of Maximum Camber : Zc 
Fig. 4.3.8 Average Modified PARSEC Parameter Values of Each Cluster 





(g) Curvature at Maximum Thickness: Zxxt (h) Curvature at Maximum Camber: Zxxc 
  
(i) Trailing Edge Angle: β (j) Angle of Camber at Trailing Edge: α 
Fig. 4.3.8 Average Modified PARSEC Parameter Values of Each Cluster 






















まず，設計変数と揚力係数，揚抗比との関係を Fig. 4.4.1 に示す．揚力係数，揚抗比









Fig. 4.4.1 SPM of Design Parameters and Aerodynamic Coefficients 
 
修正 PARSEC 法のパラメータと揚力係数，揚抗比との関係を，Fig. 4.4.2 に示す．ま



































形成する形状がある（Fig. 5.1.1）．  
 
 








































Fig. 5.2.2 Distributed Genetic Algorithm 
 
この問題点を克服するため，DGA に工夫を加えた先行研究がある．その一つに環境






































































第 3 章では，第 2 章で示した設計手法を用いて，JAXA/ISAS のスーパーコンピュー
タによる 100 世代 100 個体の大規模な多目的設計探索を行った．その結果，目標性能を







第 4 章では，第 3 章で得られた翼型に対して階層的クラスタリングによるデータマイ
ニングを行い，獲得された知見について述べた．クラスタリングパラメータには，遷音
速翼型形状表現法の PARSEC 法を低レイノルズ数翼型用に改良した，修正 PARSEC 法
による 10 個のパラメータを用いた．本研究では，5000 個の翼型に対してクラスタ分析
を行い，それぞれ特徴の異なる 8 つのクラスタを得た．本研究では，修正 PARSEC パラ
メータと階層的クラスタリングを組み合わせ，従来のデータマイニング手法では難しか
った全体形状と目的関数との相関を把握可能な手法を提案した．従来のデータマイニン
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